















generated by  an  inlet  cone  interacts with  low momentum boundary  layer  air  at  the  inlet 
wall  to  create  a  region  of  recirculating  flow  called  a  separation  bubble.  This  separated 
region  reduces  the  effective  area  of  the  engine  inlet,  requiring  a  larger  inlet  to  get  the 
desired mass flow rate. As a result the engine must be larger and heavier. 
Over  the  past  year,  investigations  have  been  done  into  the  viability  of  controlling  this 
oblique  shockwave/boundary  layer  interaction with plasma actuators,  using  a  supersonic 
wind  tunnel  simulating  an  engine  inlet.  Plasma  actuators  were  considered  for  this 
application due to their ability to generate streamwise vortices  in the flow. Vortices move 
low  momentum  boundary  layer  air  out  into  the  free  stream  and  high  momentum  free 
stream air down into the boundary layer, thus increasing the momentum in the interaction 
region and reducing or eliminating separation. 
 A  test  section  containing  a  10°  shock  generator  and  adjustable  floor  was  designed  and 
installed into an existing supersonic wind tunnel. Plasma actuators were tested at various 
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such  that  internal  instead  of  external  compression  occurs  [1]  and  engine  unstarts  do  not 
occur [2]. The inlet must be in the proper shape to offer the appropriate amount of subsonic 
air  to  the  compressor.  Lastly,  the  inlet  should  not  be  oversized  for  the  amount  of  air  it 





































































































The  low momentum air  flows out  through holes  in  the  inlet wall  and  is  lost. The air  that 
replaces it comes from further away from the wall, and as such has higher momentum. The 






The  use  of  plasma  actuators  to  generate  these  vortices  directly  ahead  of  the  oblique 
shockwave/boundary layer interaction was investigated. By using high voltage to ionize air 










GRC  [5].  Their  tunnel  test  section  consisted  of  a  bottom  flat  plate,  and  a  top  10°  shock 
generator  –  essentially  a  radial  cross‐section  of  a  supersonic  inlet.  To  this,  micro‐ramps 
were  added  ahead  of  the  separation  region  to  encourage  the  formation  of  vortices.  They 
found  that  it was possible  to make  the overall  boundary  layer  equivalent  to ordinary  flat 








The  effect  of  plasma  actuators  placed  ahead  of  the  shock  generator  was  investigated  by 
Leonov  et  al  [6].  When  activated,  the  actuators  moved  the  shock  forward,  with  angle 
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installed on  the control panel displaying  total pressure, and static pressure  is measurable 














be  0.46  atm. While  higher  total  pressures will  also  give Mach  1.88  flow,  lower  pressures 






















































































































Other  dimensions were  determined  by  practical  considerations,  such  as  ensuring  that  all 




The  shock  generator  piece  was  designed  to  be  removable  such  that  different  shock 
generators  could  be  tested  without  deconstructing  the  tunnel.  To  do  this,  the  piece  was 
designed as 7.52 cm (2.960”) wide for the 7.62 cm (3”) tunnel. This gave 0.05 cm (0.020”) 

















































































































Air’s  refractive  index  increases with density,  so  a beam of  light  entering  a higher density 
region will have n1/n2 < 1, and will turn toward the higher density air. Likewise, entering a 
lower  density  region will  mean  n1/n2  >  1,  and  light  will  tend  to  bend  away.  Therefore, 
considering the vertical direction, if the air density is higher upward, light will bend slightly 
upward, and instead of being blocked it will reach the camera. Similarly if the air density is 
higher  downward,  the  light will  bend  downward,  and will  be  blocked  instead  of  passing 
through the blade. 
The  end  result  is  that,  with  schlieren  photographs,  high  brightness  indicates  density 
increasing with height, and low brightness indicates density decreasing with height. This is 
why the leftmost oblique shockwave in Figure 2 is white on its bottom side, and black on its 







The  schlieren  system  can  capture  data  in  two  modes,  continuous  and  instantaneous.  In 
continuous mode, light is always provided, causing the camera to get an average picture of 
the  flow.  It  is  easy  to  see  the  general  shape  of  the  flow  in  this mode,  but  the  averaging 
process hides details. In instantaneous mode, argon is supplied at low pressure to the light 
source, which uses it to emit bright pulses of light. Despite the short duration of the pulse, 
the  incoming  light  is so  intense that  the camera’s sensors receive as much energy as  they 
would  in  a  normal  frame,  allowing  an  image  to  be  captured  averaging  over  a  far  shorter 











the  shock  region,  and  the  third  and  fourth  were  after  the  shock.  These  were  Ports  2‐5. 






Schlieren  images  were  captured  in  continuous  mode  for  diagnostic  purposes,  such  as 












calculated. Where  the  pictures matched  in  intensity,  the  resulting  difference  picture was 
made 50% gray. Where the picture was brighter than the baseline, the resulting picture was 














Results  for  baseline,  1  kHz,  5  kHz,  and 9  or  11  kHz  are  shown below  for  0.25”,  0.5”,  and 
0.75” shock distances. Additional images are in the Appendix. 



























Po = 29 psig
Po = 36.5 psig
Po = 40 psig
Po = 44.5 psig
Po = 49 psig
Po = 50.5 psig
Po = 54 psig



























































































The  wind  tunnel  test  section  worked  as  designed,  generating  oblique  shocks  which 
impinged  at  the  design  locations.  No  significant  leakage  of  air  occurred,  except  due  to 
thermal contraction of the aluminum floor after prolonged use of the tunnel. 
Using  only  schlieren  images,  plasma  actuators  do  not  appear  to  have  a  significant  effect. 
However, this may be because the visualizations are two‐dimensional averages of a three‐
dimensional phenomenon. 
To  get  quantitative  measurements  of  the  differences  between  the  baseline  and  actuated 
cases, the use of Particle Image Velocimetry would be beneficial. Pressure measurements on 
the  floor  after  the  separation  bubble  should  also  be  taken  to  determine  if  the  pressure 
distribution is even or if it suggests a wavy momentum distribution. By doing both of these 
things, it will be possible to determine what effects the plasma actuators are having. 
 
 PHAS
AP
E‐LOCKED
0.25” ACTU
23 
PENDIX
 5 KHZ FL
ATOR DIST
OW IMAG
ANCE 
ES 
 
 
 
 FIGUR
 
E 17. 0°, 90°, 180°, AND 270° PHASE AT 0
0.5” ACTU
24 
.25”. 
ATOR DISTANCE 
 
 
 
 FIGUR
 
E 18. 0°, 90°, 180°, AND 270° PHASE AT 0
0.75” ACTU
25 
.5”. 
ATOR DISTANCE 
 
 
 
 FIGUR
 
E 19. 0°, 90°, 180°, AND 270° PHASE AT 0
 
26 
.75”. 
 
 
 
27 
 
REFERENCES 
[1]  “Inlet cone.” Wikipedia. 
http://en.wikipedia.org/w/index.php?title=Special:Cite&page=Inlet_cone&id=20059
4489 
[2]  Discussion with Dr. Michael Dunn, The Ohio State University.
[3]  Holger Babinsky. “Micro‐ramp control of inlet flows.” NASA Workshop on Shock 
Wave/Boundary Layer Interaction. April 2002. 
[4]  T. C. Adamson, Jr. and A. F. Messiter. “Analysis of Two‐Dimensional Interactions 
between Shock Waves and Boundary Layers.” Ann. Rev. Fluid Mech. 1980. 
[5]  Bernhard H. Anderson, Jon Tinapple and Lewis Surber. “Optimal Control of Shock 
Wave Turbulent Boundary Layer Interactions Using Micro‐Array Actuation.” 3rd AIAA 
Flow Control Conference. June 2006. NASA/TM—2006‐214373. AIAA—2006‐3197. 
[6]  Sergey B. Leonov, Dmitry A. Yarantsev, and Victor R. Soloviev. “Experiments on 
Control of Supersonic Flow Structure in Model Inlet by Electrical Discharge.” 37th AIAA 
Flow Control Conference. June 2007. AIAA—2007‐3890. 
 
